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1. Úvod  
 
O letounech patřících do kategorie FAR 103 lze konstatovat, že se jedná o velmi lehké 
ultralighty. Letouny tedy vynikají svou nízkou hmotnostní, malými rozměry a v neposlední 
řadě i nízkou pořizovací cenou. Letouny této kategorie jsou určeny především pro letecké 
amatéry-nadšence. Návrhy a výrobou letounů kategorie FAR 103 se zabývají spíše malé firmy 
jako například Konstrukční kancelář Špaček v ČR nebo GRYF DESING, JDT MINI-MAX, 
EARTHSTAR AIRCRAFT v USA. Letouny jsou zpravidla dodávány na trh jako stavebnice 
v různém stupni rozpracovanosti dle přání zákazníka. Výrobce pak mimo jiné doporučuje mít 
k dispozici aspoň 5[m2] volné plochy pro následnou montáž letounu.  
 
2. Požadavky 
 
Požadavky, kladené na letoun, jsou stanoveny s ohledem na kategorii FAR 103. Pro 
ultralehké letouny řízené aerodynamicky, stanovuje tento předpis rychlostní omezení. Pádová 
rychlost při vypnutém motoru nesmí převyšovat hodnotu čtené přístrojové rychlosti CAS 
24[knot]. Letoun nesmí být schopen překročit čtenou přístrojovou rychlost CAS 55[knot] při 
plném výkonu motoru za letu. V oblastech hmotností předpis definuje maximální hmotnost 
prázdného letounu. Hmotnost nesmí překročit hodnotu 254 [liber] prázdné váhy letounu. 
Další omezení, především hlavní podmínky pro posouzení pevnosti, letových vlastností a 
výkonů letounu, jsou převzata z předpisu UL-2. Vyjma požadavků a omezení daných 
předpisem, je zde řada doporučení a požadavků, které si stanoví sám konstruktér, potažmo 
zákazník. Specifikum UL-letounu je fakt, že je téměř vždy soukromým majetkem. S tímto 
souvisí problém hangárování. Letoun by měl být snadno rozebíratelný také z důvodů snadné 
přepravy nejčastěji v krytém transportéru. O letových vlastnostech letounu rozhoduje zejména 
samotné určení letounu. Vysoká rychlost letounu a značný dolet budou požadovány spíš u 
závodních speciálů, určených již zkušenějším pilotům. Naopak, školním letounům vyhovuje 
spíše pomalejší cestovní režim a vysoká stabilita letounu a jeho necitlivost na neuvážené 
povely do řídících orgánů. Má-li letoun vzlétat a přistávat na krátké vzletové a přistávací 
ploše, bude požadována vyšší stoupavost, než jak udává předpis. Uváží-li se skutečnost, že 
letoun bude mít k dispozici pro vzlet a přistání travnatou letištní plochu, je nutné navrhnout 
pro letoun robustní podvozek s velkou životností. Přestože hodnotu pádové rychlosti udává 
předpis, je nanejvýš nutné, aby pro návrh konkrétního letounu, byla brána v potaz nižší 
hodnota pádové rychlosti. Uvědomění si faktu, že statistika nehod UL-letounů ukazuje jako 
nejčastější příčinu pádu ztrátu stability letounu, tj. přetažení letounu. Pádová rychlost musí být 
včas signalizována chováním letounu a to již při rychlosti o něco vyšší, než je rychlost 
pádová.  
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3.Statistika 
 
Koncepční návrh letounu vychází z již existujících typů letounů kategorie FAR 103. 
V této kapitole je tudíž uvedeno několik letounů spadajících do příslušné kategorie a 
vzájemně porovnány technické parametry deklarované výrobcem. Vzájemné porovnání 
parametrů je patrno z grafů viz příloha. 
 
SD-1 Minisport: 
 
 
Obr. 3.1 SD- Minisport 
 
SD-1 Minisport je jednomístné UL letadlo zkonstruované s důrazem na dobré letové 
výkony při nízké pořizovací ceně, nízkých provozních nákladech a jednoduché stavbě. 
Konstrukce letounu je převážně dřevěná s využitím kompozitů a je navržena pro amatérskou 
stavbu v omezeném prostoru-postačuje 5 m dlouhá místnost. Předností je nízká hmotnost 
prázdného letounu, která by i při použití záchranného systému a „elektrifikaci“ neměla 
přesáhnout 130 kg-užitečné zatížení je 110 kg. Bez záchranného systému a akumulátoru lze 
dosáhnout prázdné váhy 114 kg. Letoun je poháněn motorem Trabant napřímo. Alternativně 
lze použít i jiné motory o výkonu 28-40 koní do 40 kg váhy. Amatérským stavitelům 
nabízíme výkresovou dokumentaci s manuálem, jednotlivé díly i stavebnice celého letounu 
v různém stupni rozpracování. Průměrně zkušený stavitel by měl být schopen letoun zhotovit 
za cca 1600 hodin.  
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Technická data: 
 
Rozpětí 6 [m] 
Délka 4,35 [m] 
Výška 1,23 [m] 
Plocha křídla 6 [m2] 
Prázdná hmotnost 130 [kg] 
Maximální vzletová hmotnost 240 [kg] 
Užitečné zatížení 110 [kg] 
Maximální hmotnost pilota 105 [kg] 
Objem nádrže 28 [l] 
Výkon motoru 30 [hp] 
Spotřeba (3300 ot/min) 7 [l/h] 
Pádová rychlost bez klapek vS1 78 [km/h] 
Pádová rychlost s klapkama vS0 65 [km/h] 
Návrhová rychlost obratu vA 156 [km/h] 
Cestovní rychlost ( 3300 ot/min) 170 [km/h] 
Maximální rychlost v horizontu 190 [km/h] 
Nepřekročitelná rychlost vNE 203 [km/h] 
Stoupavost 2,5 – 4 [m/s]
Provozní násobky +4 / -2 g 
 
 
Obr. 3.2 SD-Minisport 
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Interplane Skyboy 
 
Obr. 3.3 Interplane Skyboy 
Vzpěrový hornoplošník s duralovou nosnou konstrukcí a kompozitovou kabinou, s 
motorem v tlačném uspořádání umístěném na odtokové hraně křídla. Trup je tvořen hlavním 
trupovým nosníkem (Al trubka 120x2), na který je navlečen příčný podvozkový nosník 
nýtovaný z duralového plechu. Na tuto konstrukci je uchycen horní křídlový nosník pomocí 
duralových trubek.Kabina je se sedadly vedle sebe a zdvojenou řídící pákou umístěnou mezi 
piloty.Křídla jsou tvořena dvěma trubkovými nosníky z duralových trubek, na ně jsou 
nanýtována lisovaná Al. žebra s profilem NACA 4412. Na náběžné hraně je kompozitový 
aerodynamický kryt a na konci křídla je kompozitový koncový oblouk. Křídlo je vybaveno 
křidélky naháněnými torzní trubkou. Na přání se dodává i s jednoduchou vztlakovou klapkou. 
Potah křídla je teplem vypínaná syntetická tkanina Ceconite. Ocasní plochy jsou deskového 
typu, snýtované z duralových trubek, vyztuženy ocelovými lany a potaženy tkaninou 
Ceconite. Podvozek je tříbodový příďového typu. Příďové řiditelné kolo je odpruženo 
gumovými segmenty. Hlavní podvozek je odpružen olejo-pneumatickými tlumiči s vinutými 
pružinami a vybaven hydraulickými diskovými brzdami. 
 
Obr. 3.4 Interplane Skyboy 
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Technická data: 
 
Rozpětí 9,1[m] 
Délka 6,37 [m] 
Hloubka křídla 1,5 [m] 
Plocha křídla 13,3 [m2] 
Hmotnost dle motoru a výbavy 250 - 295 [kg]
Spotřeba ( Rotax 582 ) 14 [l/h] 
Pádová rychlost  64[km/h] 
Maximální cestovní rychlost  140 [km/h] 
Nepřekročitelná rychlost vNE 165[km/h] 
Nejlepší stoupavost 6 [m/s] 
Provozní násobky +4 / -2 g 
 
 
 
Obr. 3.5 Interplane Skyboy 
 
FSI VUT v Brně                                                                                                      Letecký ústav 
NÁVRH LETOUNU PODLE KATEGORIE FAR 103 
 
                                 
8 
Gryf ULM-1 
 
 
Obr. 3.6 Gryf ULM-1 
 
Jednomístný vzpěrový hornoplošník z duralových trubek s křídly i ocasními plochami 
potaženými plátnem a tlačným motorem Rotax 447. Maximální cest. rychlost 120 km/hod, 
Pádovka 45km/hod, potřebné letiště 75m. 
 
Technická data: 
 
Rozpětí 10,03 [m] 
Délka 5,73 [m] 
Výška 2,195 [m] 
Hloubka křídla 1,5 [m] 
Plocha křídla 13,3 [m2] 
Maximální vzletová váha  275 [kg] 
Prázdná hmotnost  115 [kg] 
Objem nádrže 19 [l] 
Průměr vrtule 1,4732 [m] 
Pádová rychlost  44,5 [km/h] 
Maximální cestovní rychlost 88 [km/h] 
Nepřekročitelná rychlost vNE 102 [km/h] 
Stoupavost 4 [m/s] 
Pohonná jednotka Rotax 477, Rotax 503 
Provozní násobky +4 / -2 g 
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ZJ-Viera 
 
 
Obr. 3.7 ZJ-Viera 
 
Jednomístný dolnoplošník, zkonstruovaný s vysokým důrazem na jednoduchou 
koncepci a kompaktnost tvarů. Samonosná kompozitová konstrukce v sobě spojuje trup, 
křídlo, podvozek a ocasní plochy. Výsledkem jsou nízké nároky na údržbu a pořizovací cenu. 
Hlavní nosník křídla a žebra je vyroben s kompozitu. Na náběžné hraně křídla je kompozitový 
aerodynamický kryt vyztužený skleněnými vlákny. Potah křídla je teplem vypínaná syntetická 
tkanina Ceconite. Vodorovné plochy, kormidla a křidélka tvoří rám ze slitiny Al, který je 
snýtován a potažen tkaninou Ceconite. 
 
Technická data: 
 
Rozpětí 7,5 [m] 
Délka 5,28 [m] 
Plocha křídla 9,1 [m2] 
Maximální vzletová váha  198 [kg] 
Prázdná hmotnost  88 [kg] 
Specifické zatížení křídla 21,75 [kg/m2] 
Objem nádrže 12 [l] 
Pádová rychlost  44 [km/h] 
Maximální cestovní rychlost  110 [km/h] 
Nepřekročitelná rychlost vNE 130 [km/h] 
Stoupavost 3,5 [m/s] 
Předpokládaný výkon pohonné jednotky 26 [HP] 
Provozní násobky +4 / -2 g 
 
 
Obr. 3.8 ZJ-Viera 
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Mini – MAX 1100R: 
 
 
Obr. 3.9 Mini-MAX 1100R 
 
 Jednomístný vzpěrový středoplošník. Zavěšení křídla k trupu je zkonstruováno 
s ohledem na snadnou montáž-demontáž. Křídlo letounu je vybaveno flaperony po celém 
rozpětí křídla. Pilotní prostor je řešen jako otevřený, opatřený průhledným větrným štítem. 
Sedačka pilota je standardně vybavena upínacími pásy a ramenními popruhy. Ocasní plochy 
letounu jsou rovněž vyztuženy vnějšími vzpěrami, obdobně jako křídlo.   
 
Technická data: 
 
Rozpětí 7,62 [m] 
Délka 5,28 [m] 
Plocha křídla 10,45 [m2] 
Maximální vzletová váha  254 [kg] 
Prázdná hmotnost  121,11 [kg] 
Pádová rychlost  49 [km/h] 
Maximální cestovní rychlost 120 [km/h] 
Nepřekročitelná rychlost vNE 160 [km/h] 
Stoupavost 5 [m/s] 
Použitá pohonná jednotka Rotax 447 
Provozní násobky +4,4 / -1,8 g
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Mini – MAX 1100F: 
 
 
Obr. 3.10 Mini-MAX 1100F 
 
 Jednomístný vzpěrový středoplošník. Zavěšení křídla k trupu je zkonstruováno 
s ohledem na snadnou montáž-demontáž. Pilotní prostor je řešen jako otevřený, opatřený 
průhledným větrným štítem. Sedačka pilota je standardně vybavena upínacími pásy a 
ramenními popruhy. Ocasní plochy letounu jsou rovněž vyztuženy vnějšími vzpěrami, 
obdobně jako křídlo. 
 
Rozpětí 7,62 [m] 
Délka 5,28 [m] 
Plocha křídla 10,45 [m2] 
Maximální vzletová váha  254 [kg] 
Prázdná hmotnost  108 [kg] 
Pádová rychlost  49 [km/h] 
Maximální cestovní rychlost 112 [km/h] 
Nepřekročitelná rychlost vNE 145 [km/h] 
Stoupavost 3,3 [m/s] 
Objem nádrže 19 [l] 
Použitá pohonná jednotka Hirth F-33 
Provozní násobky +4,4 / -1,8 g
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Mini – MAX 1500R Sport: 
 
 
Obr. 3.11 Mini-MAX 1500R Sport 
 
 Jednomístný vzpěrový středoplošník. Zavěšení křídla k trupu je zkonstruováno 
s ohledem na snadnou montáž-demontáž. Pilotní prostor je řešen jako otevřený, opatřený 
průhledným větrným štítem. Sedačka pilota je standardně vybavena upínacími pásy a 
ramenními popruhy. Ocasní plochy letounu jsou rovněž vyztuženy vnějšími vzpěrami, 
obdobně jako křídlo. Karotáž motoru vyrobena z kompozitu vyztuženého skleněnými vlákny. 
 
Rozpětí 7,62 [m] 
Délka 5,28 [m] 
Plocha křídla 10,45 [m2] 
Maximální vzletová váha  254 [kg] 
Prázdná hmotnost  108 [kg] 
Pádová rychlost  49 [km/h] 
Maximální cestovní rychlost 112 [km/h] 
Nepřekročitelná rychlost vNE 145 [km/h] 
Stoupavost 3,3 [m/s] 
Objem nádrže 19 [l] 
Použitá pohonná jednotka Rotax 447 
Provozní násobky +4,4 / -1,8 g
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Gull 2000: 
 
 
Obr. 3.12 Gull 2000 
 
 Jednomístný hornoplošník. Kola hlavního podvozku opatřena brzdami.Uzavřený 
pilotní prostor. Sedačka pilota je standardně vybavena upínacími pásy a ramenními popruhy. 
Samonosné křídlo, snadno demontovatelné pro případný transport po zemi. Trup řešen jako 
kompozitová skořepina vyztužená skleněnými vlákny. Kompozit vyztužený skleněnými 
vlákny je rovněž použit na vzpěru podvozku, zakončení křídel a rám pilotní sedačky. Letoun 
je potažen hliníkovou folii D-cell.  
 
Technická data: 
 
Rozpětí 6,1 [m] 
Délka 5,56 [m] 
Plocha křídla 8,825 [m2] 
Maximální vzletová váha  250 [kg] 
Prázdná hmotnost  112,5 [kg] 
Pádová rychlost  44 [km/h] 
Nepřekročitelná rychlost 193 [km/h]
Maximální cestovní rychlost 101 [km/h]
Stoupavost 3,55 [m/s] 
Objem nádrže 19 [l] 
Použitá pohonná jednotka Hirth F33 
Provozní násobky +6 / -4 g 
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Soaring Gull 2000: 
 
 
Obr. 3.13 Soaring Gull 2000 
 
 Jednomístný hornoplošník. Kola hlavního podvozku opatřena brzdami.Uzavřený 
pilotní prostor. Sedačka pilota je standardně vybavena upínacími pásy a ramenními popruhy. 
Samonosné křídlo, snadno demontovatelné pro případný transport po zemi. Trup řešen jako 
kompozitová skořepina vyztužená skleněnými vlákny. Kompozit vyztužený skleněnými 
vlákny je rovněž použit na vzpěru podvozku, zakončení křídel a rám pilotní sedačky. Letoun 
je potažen hliníkovou folii D-cell.  
 
Technická data: 
 
Rozpětí 8,53 [m] 
Délka 5,56 [m] 
Plocha křídla 12,35 [m2] 
Maximální vzletová váha  250 [kg] 
Prázdná hmotnost  115 [kg] 
Pádová rychlost  42 [km/h] 
Maximální cestovní rychlost 101 [km/h]
Stoupavost 4,32 [m/s] 
Objem nádrže 19 [l] 
Použitá pohonná jednotka Hirth F33 
Provozní násobky +6 / -4 g 
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4. Návrh parametrů letounu 
 
4.1 Volba koncepce letounu 
 
 Každý letoun je vždy dán optimalizací aerodynamických a pevnostních požadavků 
s ohledem na požadované vlastnosti. Pro UL-letouny je specifické,že jsou velmi lehké a tedy 
citlivé na umístění velkých osamělých hmot ( pohonná jednotka, posádka). Tyto hmoty mají 
nejvyšší vliv na polohu těžiště celého letounu. 
 
4.1.1 Hornoplošník s motorem v přídi 
 
 Umístění motoru v přídi je výhodné z hlediska snadné zástavby a přístupu během 
údržby. Značná osamělá hmota motoru neohrožuje posádku v případě havarijního přistání. 
Motor umístěný v přídi umožňuje vytápění kabiny a snáze řeší problém umístění posádky 
v těžišti. Hornokřídlé uspořádání nabízí vyztužení křídla vzpěrou. Křídlo pak vychází 
hmotnostně úspornější. Poloha křídla na vrchní části trupu dává letounu větší příčnou a 
podélnou stabilitu. Kouty na spodní straně křídla v oblasti spojení křídla s trupem, nejsou 
z aerodynamického hlediska příliš škodlivé. Nedochází tudíž k odtrhávání proudnic. Jako 
nevýhodné se může jevit relativně snadné poškození vrtule a nesnadný vzlet při vyšším 
porostu travnatého povrchu vzletové a přistávací dráhy. Vrtulový proud neumožňuje let bez 
uzavřené kabiny, respektive funkčního větrného štítu. Motor umístěný v přídi znesnadňuje 
výhled z kabiny. V případě nouzového přistání zejména na nezpevněný povrch často dochází 
k převrácení letounu. [5] 
 
 
Obr. 4.1 Schéma hornoplošníku 
 
 
 
 
 
 
 
 
FSI VUT v Brně                                                                                                      Letecký ústav 
NÁVRH LETOUNU PODLE KATEGORIE FAR 103 
 
                                 
16 
4.1.2 Hornoplošník s motorem vzadu 
 
 Toto konstrukční upořádání se mezi UL-letouny vyskytuje velmi často. Velkou 
výhodou je bezproblémový výhled posádky z kabiny. V případě 2-místného uspořádání může 
nastat problém s polohou těžiště letounu, neboť oba členové posádky jsou umístění daleko 
před těžištěm letounu. Jedním z možných způsobů řešení je umístění obou členů posádky za 
sebou. Tímto je však výhled 2.člena posádky letounu dosti omezen. [5] 
 
 
Obr. 4.2 Schéma hornoplošníku s motorem vzadu 
 
4.1.3 Dolnoplošník s motorem v přídi 
 
 Tato koncepce přináší obdobné výhody, co se týče umístění posádky, jako hornokřídlé 
uspořádání letounu s motorem v přídi. Určité nevýhody jsou spojeny se zástavbou křídla. 
Vzpěry na horní straně křídla,kde je rychlost proudění vzduchu vyšší, snižují vztlak a zvyšují 
odpor. Navíc jsou vzpěry namáhány na vzpěr a vycházejí tedy hmotnější. Konstrukci křídla je 
tedy nutné řešit jako samonosnou, což s sebou přináší rovněž nárůst hmotnosti. Poloha křídla 
pod těžištěm letounu snižuje podélnou a příčnou stabilitu. Problém řeší mohutnější ocasní 
plochy a vzepětí křídla. V případě nouzového přistání není letoun náchylný k převrácení 
v takové míře, jako hornoplošník. Přesto je nutné řešit ochranu posádky, pro případ, že by 
k tomuto došlo. Ve spojení obou polovin křídla s trupem vznikají kouty na horní straně 
profilu. Tento fakt způsobuje předčasné odtrhávání proudu. Proto jsou umísťovány za 
odtokovou hranu dlouhé a vhodně tvarované trojúhelníkovité lišty. [5] 
 
 
Obr. 4.3 Schéma dolnoplošníku 
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4.1.4 Středoplošník 
 
 Středoplošník je problematický z hlediska umístění posádky, respektive při obsazení 
jedním nebo dvěma piloty, které mnohdy nelze umístit blízko těžiště. Podobný problém 
vzniká s umístěním motoru. Pokud je motor umístěn v přední části letounu, křídlo mívá často 
negativní šíp z důvodu centrále letounu. Negativní šíp je však aerodynamicky nevýhodný a 
způsobuje přídavné namáhání centroplánu kroucením. Motor umístěný za posádkou a nad 
trupem přináší také výše zmíněné problémy. Aerodynamicky čisté spojení křídla s trupem 
bývá bez problému. Je však nutné vyřešit přechod křídlo-trup zaoblením. [5] 
 
 
 
Obr. 4.4 Schéma středoplošníku 
4.1.5 Použití VPP „kachna“  
 
 Zdánlivá výhodná spočívá v tom,že vodorovné přední plochy VPP zvyšují vztlak. Lze 
tedy konstatovat, že tímto pomáhají křídlu. Při bližším rozboru lze však dojít k faktu, že u této 
koncepce není křídlo dostatečně využito, protože musí mít nižší součinitel vztlaku než VPP. 
Neboť podmínkou podélné stability u každého koncepčního uspořádání je vyšší součinitel 
vztlaku na přední ploše než na zadní. Lze tedy vyvodit, že použití vztlakových klapek na 
křídle bude přinejmenším velice problematické. Dalšími nevýhodami jsou špatná směrová 
stabilita, neb směrové kormidlo je zpravidla blízko těžiště, zatímco trup vybíhá před těžiště, 
což zvyšuje zmíněnou směrovou nestabilitu. Koncepce s využitím VPP je také náchylná na 
znečištění VPP. Dochází tak ke snížení vztlaku na VPP a může tak být omezena schopnost 
zvednout příď letounu. [5] 
 
Obr. 4.5 Schéma středoplošníku 
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4.1.6 Samokřídlo 
 
 Tato konstrukce se na první pohled jeví jako hmotnostně velmi úsporná a 
z aerodynamického hlediska nejvýhodnější. K tomuto závěru lze logicky dojít, neboť je 
vynechán trup a ocasní plochy, které zvyšují odpor a hmotnost. Při bližším zkoumání jsou 
však tyto výhody zdánlivé. Neboť absence ocasních ploch vyžaduje použití autostabilního 
křídla. Takové křídlo je zpravidla šípové s velkým geometrickým zkroucením a málo 
zakřiveným, případně autostabilním profilem. Taková křídla jsou tedy méně výhodná 
z aerodynamického hlediska. Menší součinitel vztlaku křídla je nutné kompenzovat zvětšením 
plochy křídla. Směrová stabilita se řeší hůř, neboť chybí trup,na který by byly ocasní plochy 
umístěny a svislé stabilizační plochy jsou umístěny blízko těžiště samokřídla. [5] 
 
 
Obr. 4.6 Schéma samokřídla 
 
 
 
4.1.7 Dvouplošníky 
 
 V minulosti se tato koncepce využívala zejména pro hmotnostní úsporu konstrukce 
křídla, které při použití vzpěr a lan vycházelo velmi lehké. Z aerodynamického hlediska však 
tato konstrukce není příliš výhodná ,neboť se obě křídla vzájemně ovlivňují. Tento fakt vede 
ke zvýšení plochy křídla a odporu v porovnání s jednoplošným uspořádáním. [5] 
 
 
Obr. 4.7 Schéma dvojplošníku 
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4.2 Vzájemné porovnání konstrukčních materiálů 
 
 V této části studie jde především o posouzení vhodnosti použití určitého materiálu na 
celý letoun. Přestože se ve skutečnosti na mnoha typech letounů vyskytuje kombinace 
různých materiálů. Použití příslušného materiálu v oblasti leteckých konstrukcí je ovlivněno 
mnoha faktory a hledisky. Nejvíce o výběru rozhoduje cenová dostupnost, hmotnost a 
pevnostní hledisko. [5] 
4.2.1 Dřevěné konstrukce 
 
 
 Obr. 4.8 Dřevěná konstrukce trupu  Obr. 4.9 Dřevěná konstrukce křídla 
  
 Jedná se o velmi tradiční materiál používaný v leteckém průmyslu. Materiál je vhodný 
zejména pro amatérskou stavbu UL-letounu. Při použití celodřevěné konstrukce lze dosáhnout 
hmotnostně nejúspornější koncepce v porovnání s ostatními materiály. Lze dodržet potřebnou 
přesnost profilu a geometrie křídla. Opravy jsou snadné. Určitou nevýhodou dřevěných 
konstrukcí je obtížnost dosažení vzhledově a aerodynamicky dokonalého tvaru trupu. Je zde 
rovněž nutnost ochrany dřeva před vlhkosti. Nelze opomenout choulostivost dřevěných 
konstrukcí během transportu nebo i v samotném provozu. [5] 
 
 
Obr. 4.10 Schéma hlavního nosníku křídla dřevěné konstrukce 
 
 
 
 
 
 
Nosník tvaru C Nosník tvaru O 
Smrkové pásnice 
Překližková stojina Stojina 
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4.2.2 Kompozitové konstrukce 
 
 Největším přínosem ve využití kompozitních materiálů je možnost dodržení geometrie 
křídla a dosažení aerodynamické čistoty celého letounu v maximální míře. V porovnání 
s celokovovými konstrukcemi, jsou kompozitové konstrukce z hlediska výroby méně pracné. 
V případě užití kompozitů odpadá relativně zdlouhavé nýtování. Jednotlivé konstrukční celky 
(křídlo, trup), popřípadě celý letoun může vyjít z hmotnostního hlediska méně příznivě 
v porovnání zejména dřevěných konstrukcí. Tento případ nastává při použití skelného 
laminátu. Velké hmotnostní úspory lze dosáhnout použitím kompozitů vyztužených 
uhlíkovými vlákny. Tyto jsou však nákladnější. Nákladnost je dosti výraznou nevýhodou 
kompozitních materiálů. Neboť s vývojem a výrobou celokompozitových letounů je spojena i 
výroba příslušných forem, což také přispívá ke zvyšování nákladů. Z tohoto lze usuzovat, že 
výroba celokompozitových letounů se vyplatí pouze v případě větších sérií. Jako 
problematická se rovněž může jevit malá tloušťka kompozitů (laminátů) ve spojení s malou 
tuhostí. Proto pevnost skelných laminátů v tahu dosahuje pevnosti měkké ocele. Nedostatek 
řeší použití sendvičové konstrukce. Mezi 2 vrstvy laminátu je vlepena vrstva pěnové hmoty. 
Zvýší se tím tloušťka obalu při zachování stejné hmotnosti. Pěnová hmota však není příliš 
poddajná, tudíž takto nelze laminovat složité tvary. Sendvičové konstrukce jsou tedy 
dostatečně tuhé, ale křehké a obtížně opravitelné. Celolaminátové letouny se tedy z těchto 
důvodů příliš nehodí pro amatérskou stavbu takzvaně od nuly. Na trhu se lze přesto setkat 
s letouny rozloženými do stavebnic.  [5] 
 
 
Obr. 4.11 Schéma kompozitové konstrukce křídla 
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4.2.3 Celokovové letouny 
 
 
Obr. 4.12 Ková konstrukce letounu 
 
 Pro stavbu celokovového letounu jsou nejčastěji použity duralové plechy a duralové 
profily respektive jiné slitiny Al. Problém tenkých obalů křídel je zde obdobný jako u 
kompozitových konstrukcí, proto vychází celokovové UL-letouny méně příznivě. Spojovacím 
prvkem jsou v převažující většině zpravidla trnové nýty. Tyto zrychlují a zlevňují výrobu. 
Celokovové letouny jsou z hlediska nákladů relativně výhodné. Amatérská stavba je, obdobně 
jako u kompozitových letounů, možná spíše ze stavebnic. Opravitelnost v podmínkách 
amaterských stavitelů je spíše omezená. Výše zmíněné materiály se v konstrukci 
celokovových letounů využívají v různých kombinacích. Zejména příhradové trupy svařené, 
popřípadě jinak spojené, z tenkostěnných ocelových trubek. Tyto příhradové trupy se 
vyznačují svou robustností. Snadno se s ním spojují díly kování svařením, či užitím 
šroubových spojů. Příhradové trupy, skládající se z ocelových trubek, jsou velmi výhodné i 
z hlediska rozvedení osamělých sil, respektive přidávání dodatečných výztuh. Nevýhodou 
ocelového trupu je jeho hmotnost a malá aerodynamická čistota. Nepříliš výhodné hmotnostní 
hledisko lze eliminovat užitím trubek vyrobených ze slitiny Al, respektive duralu. Trubky 
jsou pak v uzlech nanýtované na plech. Tímto však dojde k cenovému nárůstu. [5] 
 
 
Obr. 4.13 Schéma kovové konstrukce hlavního nosníku křídla 
 
Horní pásnice 
Spodní pásnice 
Stojina 
Nýty 
Potah 
FSI VUT v Brně                                                                                                      Letecký ústav 
NÁVRH LETOUNU PODLE KATEGORIE FAR 103 
 
                                 
22 
4.2.4 Kombinace duralové trubky – ocelová lana – plátno 
 
 Pro svou jednoduchost, rychlou stavbu a malé náklady se velmi hodí pro stavbu UL-
letounů. Tato konstrukce je výhodná z hlediska oprav, vychází dostatečně lehká a dostupná. 
Letouny jsou dostatečně odolné při tvrdším přistání. Nevýhodou jsou nepříliš dobré 
aerodynamické vlastnosti. Způsobuje to nemožnost dodržení tvaru profilu křídla po celém 
jeho rozpětí. Obtížně tvarovatelný trup, množství vzpěr, lan, výstupků a děr pak snižuje 
aerodynamickou čistotu a zvyšuje aerodynamický odpor. [5] 
 
4.3 Návrh vlastní koncepce a materiálu letounu 
 
 Návrh vlastní koncepce včetně volby použitého materiálu bude proveden na základě 
údajů zpracovaných v kapitole 3-Statistika a dle vzájemného porovnání různých konstrukcí 
provedeného výše.     
 Letoun bude řešen jako jednomístný dolnoplošník s motorem umístěným v přední 
části letounu. Takovéto uspořádání s sebou nese výhody v podobě snadného umístění posádky 
v těžišti letounu. Umístění motoru v přední části letounu řeší problematiku z hlediska 
snadného přístupu během údržby. Při havarijním přistání neohrožuje osamělá hmota motoru 
osádku. V případě havárie je také letoun méně náchylný na převrácení a křídlo umístěné ve 
spodní části letounu pohltí značné množství energie při nárazu.  
 Trup řešen jako kompozitová skořepina, neboť kompozitní materiál je nejvýhodnější 
z hlediska tvarování, dodržení aerodynamické čistoty a hladkosti povrchu, což také vede ke 
snížení aerodynamického odporu. Otevřený pilotní prostor bude opatřený větrným štítem. 
Sedačka pilota bude opatřena bezpečnostními pásy a ramenními popruhy. V trupu bude 
umístěna palivová nádrž o objemu 10 [l].  
 Křídlo bude řešeno jako jednonosníková, jednodutinová konstrukce sestávající 
z jednoho hlavního nosníku a vedlejšího (pomocného) nosníku. K nosníkům jsou nanýtovaná 
hliníková lisovaná žebra. Potah přední části křídla (torzní skříň) je realizován plechem. Zadní 
část křídla je potažena nenosným potahem. Křídlo je uvažováno jako celistvé-průběžné, neboť 
takové řešení je hmotnostně nejúspornější. Pro zvýšení stranové stability má křídlo kladné 
vzepětí. Byl zvolen obdélníkový tvar křídla. Obdélníkové křídlo je výrobně nejjednodušší. Má 
také výhodné aerodynamické vlastnosti při přetažení. Letoun nemá snahu přejít do vývrtky. 
Nejvyšší místní součinitel vztlaku je v případě obdélníkového křídla uprostřed. V tomto místě 
dochází k odtržení proudnic v případě přetažení nejdříve, zatímco okraje stále nesou. Plocha 
obdélníkového křídla je méně využita, neboť střední součinitel vztlaku je cca o 13% nižší než 
součinitel uprostřed křídla. Z tohoto důvodu musí mít křídlo větší plochu. K trupu je průchozí 
křído přichyceno za vnitřní žebra řadou šroubů.  
 Vodorovné ocasní plochy deskového typu, snýtované z duralových profilů, vyztuženy 
ocelovými lany a potaženy tkaninou Ceconite. Na svislé ocasní plochy je použit symetrický 
profil. Předpokládá se, že stabilizátor SOP bude integrální součástí trupu, což s výhodou 
umožňuje zvolená konstrukce celokompozitového trupu.   
 Letoun bude opatřen jednostopým pevným podvozkem příďového typu. Hlavní 
podvozkové kolo umístěno na křídle v ose souměrnosti. Po obou koncích křídel jsou umístěna 
balanční kolečka pevně uchycena v aerodynamickém krytu. Hlavní podvozkové kolo je 
brzděno. Odpružení podvozku bude realizováno pouze prostřednictvím pneumatiky hlavního 
podvozkového kola. 
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Obr. 4.13 3D-model vlastního koncepčního návrhu 
 
4.4 Volba pohonné jednotky 
 
 Pohonná jednotka je rovněž zvolena na základě údajů ze statistické analýzy 
zpracované v kapitole 3. Byly vybrány 2 reprezentativní typy pohonných jednotek, které se 
užívají v oblasti UL letounů a následně porovnány na základě technických parametrů.  
 
1. ROTAX 447 UL – 1V  
dvouválcový, dvoutaktní, vzduchem chlazený motor, rozvod pístem, elektronické 
bezkontaktní jednookruhové zapalování,s laděným výfukem,karburátor,ruční startér. 
 
Výkon 29,5 [kW] při 6500 ot/min
Kroutící moment 44 [N.m] při 6000 ot/min 
Max. otáčky 6800 ot/min 
Vrtání 67,5 [mm] 
Zdvih 61 [mm] 
Zdvihový objem 436,5 [cm3] 
Výkon generátoru 155 [W] při 6000 ot/min 
Napětí 13,5 [V] 
Suchá hmotnost  26,8 [kg] 
Hmotnost karburátoru  0,9 [kg] 
Hmotnost výfuku 4,9 [kg] 
 
 
Obr. 4.14 Pohonná jednotka ROTAX 447 UL – 1V 
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Odhad vzletové hmotnosti 
 
 Odhad vzletové hmotnosti letounu je proveden dle statistiky. Odhad následujících 
dílčích hmotností letounu je proveden dle literatury [1]. Jedná se o prvotní hmotnostní odhad. 
Podrobnější hmotnostní rozbor včetně centráže je zpracován v nadcházející příslušné kapitole.  
 
Vzletová hmotnost:  
 
[ ]230Om kg=  
 
Hmotnost pohonné soustavy: 
 
( )
( )
[ ]
00,144
1,16 1 12,7 0,144 18,1
17,75
ps ps M M m
ps
ps
m K i m N
m
m kg
= ⋅ ⋅ + ⋅
= ⋅ ⋅ + ⋅
=
                                                                                            (1) 
 
Kps - korekční faktor 1,16 [-] 
iM – počet motorů 
mM – suchá hmotnost motoru [kg] 
N0m – vzletový výkon jednoho motoru v 0m MSA [kW] 
 
Hmotnost úplného vybavení letounu: 
 
Jedná se o hmotnost posádky včetně zařízení pro její činnost. Dále jsou zde zahrnuty palubní 
a drakové systémy. 
[ ]
105
105 1 0,08 230
123,4
VYB p vyb O
VYB
VYB
m i K m
m
m kg
= ⋅ + ⋅
= ⋅ + ⋅
=                                                                                                           (2) 
ip – počet členů posádky 
Kvyb – součinitel úplného vybavení letounu, dle lit. [1] voleno 0,08vybK =  
mO – úplná vzletová hmotnost, předběžně volena dle předpisu FAR-103 (maximální vzletová 
hmotnost) 
hodnota 105[kg] – uvažována váha pilota  
 
Hmotnost paliva: 
 
Určena s ohledem na předpis FAR 103, kapacita nádrže pohonné směsi nesmí přesáhnout 5 
[US.gallons] což odpovídá 20 [l]. 
[ ]14palm kg=  
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Hmotnost konstrukce: 
 
[ ]
230 17,75 123,4 14
74,85
konstrt O PS VYB PAL
konstrt
konstrt
m m m m m
m
m kg
= − − −
= − − −
=                                                                                              (3) 
 
mO – vzletová hmotnost [kg] 
mPS – hmotnost pohonné soustavy [kg] 
mVYB – hmotnost vybavení letounu [kg] 
mPAL – hmotnost paliva [kg] 
 
Hmotnost prázdného letounu: 
 
[ ]. . 115pr letm kg=  viz předpis 
 
Užitečné zatížení: 
 
[ ]
. . .
.
.
230 115
115
užit O pr let
užit
užit
m m m
m
m kg
= −
= −
=                                                                                                                     
(4) 
4.5 Volba křídla 
4.5.1 Volba profiláže 
 
Výběr profilu křídla UL-letounu je dán především konstrukčním uspořádáním křídla a 
také účelem, k němuž má být příslušný UL-letoun využíván. Moderní laminární profily 
s nízkým součinitelem profilového odporu lze použít pouze v případě, je-li zaručena 
geometrie křídla, jeho hladký povrch a aerodynamická čistota ostatních částí letounu. Použití 
laminárních profilů rovněž umožňuje dosažení vysokých maximálních rychlostí. Z tohoto lze 
usuzovat, že laminární profily lze v oblasti UL letounů uplatnit velmi obtížně nebo spíš 
vůbec. Pro ultralehké letouny je výhodné použít profily s vysokým maximálním součinitelem 
vztlaku i za cenu mírného nárůstu součinitelem odporu. Velmi žádoucí je necitlivost 
k nepřesnostem a znečištění povrchu křídla. Požadováno je rovněž pomalé odtrhávání proudu 
vzduchu při přetažení. Jako konkrétní příklady profilů vhodných k použití na UL-letounech 
přichází v úvahu: Wortmannův profil FX 63 – 137, ruský profil R-III, kanadský UA-2, SM-
701 a v neposlední řadě Naca 4412.  
V rámci tohoto koncepčního návrhu byly porovnávány profily čtyřmístné řady Naca, 
respektive Naca 4412 a Wortmannův profil FX 63 – 137. U obou profilů byl sledován 
především maximální součinitel vztlaku. Určitou roli rovněž hraje technologické hledisko, 
respektive tvarová složitost. V tomto ohledu je výhodnější profil Naca 4412. Avšak 
maximální hodnota profilového součinitele vztlaku je nižší. Tento nedostatek lze 
kompenzovat zvětšením plochy křídla. Tímto by však došlo k nežádoucímu nárůstu 
hmotnosti. Na základě této úvahy byl vybrán Wortmannův profil FX 63 – 137, který je 
výhodnější v oblasti maximálního profilového součinitele vztlaku než profil Naca 4412.  
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4.5.2 Návrh rozměrů křídla  
 
Potřebná plocha křídla bude stanovena tak, aby letoun splnil omezení dané předpisem 
FAR- 103 v oblasti pádové rychlosti, která při vypnutém motoru nesmí převyšovat hodnotu 
čtené přístrojové rychlosti CAS 24[knot], což odpovídá čtené přístrojové rychlosti CAS 44,45 
[km/h]. Hodnota maximálního profilového součinitele vztlaku je známa na základě zvoleného 
profilu Wortmann FX 63 – 137 ( Profil navržen v roce 1963, 0,137profilu TĚTIVYt l= ⋅
 
) a je 
získaná z Stuttgarter Profilkatalog I. Pro vypočet potřebné plochy křídla však bude použita 
maximální hodnota součinitele vztlaku křídla, která je zmenšená vůči profilovému součiniteli 
vztlaku cca o 20%.  
 
 
max max
max
max
0,8
1,7 0,8
1,46
PROFKŘ
KŘ
KŘ
L L
L
L
c c
c
c
= ⋅
= ⋅
=
                                                                                                              (5) 
 
2
max
2
max
2
2
1
2
2
2 1 215 9,81
1,225 12,34 1,46
15,4
L
L
n G L
n m g v c S
n m gS
v c
S
S m
ρ
ρ
⋅ =
⋅ ⋅ = ⋅ ⋅ ⋅ ⋅
⋅ ⋅ ⋅= ⋅ ⋅
⋅ ⋅ ⋅= ⋅ ⋅
⎡ ⎤= ⎣ ⎦                                                                                                        (6) 
 
Zúžení a štíhlost volena předběžně na základě statistiky.  
Štíhlost: 6λ =  
Zúžení: 1η =  
Z hodnoty udávající míru zúžení je patrné, že se jedná o obdélníkové křídlo-viz statistika. 
Hodnota štíhlosti i zúžení lze rovněž stanovit vztahem dle literatury [2].  
 
[ ]
[ ]
2
k
o
l
S
b
b
λ
η
= −
= −
                                                                                                                                 (7) 
 
l – rozpětí křídla [m] 
S – plocha křídla [m2] 
bk – hloubka koncového profilu [m] 
bO – hloubka kořenového profilu [m] 
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Rozpětí: 
 
[ ]
15, 4 6
9,62
L S
L
L m
λ= ⋅
= ⋅
=                                                                                                                             (8) 
 
Hloubka kořenového profilu: 
[ ]
0
0
0
2
1
2 1 9,62
1 1 6
1,6
Lb
b
b m
η
η λ
⋅= ⋅+
⋅= ⋅+
=                                                                                                                          (9) 
 
Vzhledem k faktu,že se jedná o obdélníkové křídlo, viz 1η = , vyplívá že hodnota hloubky 
koncového profilu bude totožná s hodnotou hloubky kořenového profilu. 
 
[ ]1,6Kb m=  
 
Střední aerodynamická tětiva: 
 
( )
( )
[ ]
2
0
2
2 1
3 1
2 1 1 1 1,6
3 1 1 1
1,6
SAT
SAT
SAT
c b
c
c
η η
η η
+ += ⋅ ⋅⋅ +
+ += ⋅ ⋅⋅ +
= −                                                                                                             
(10) 
 
Střední geometrická tětiva: 
 
[ ]
0
1
2
1 1 1,6
1 2
1,6
geom
geom
geom
c b
c
c
η
η
+= ⋅⋅
+= ⋅⋅
= −                                                                                                                       
(11) 
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Poloha střední aerodynamické tětivy: 
 
[ ]
2
6 1
9,62 1 2 0
6 1 1
0
2
6 1
9,62 1 2
6 1 1
2, 405
a
a
a
a
a
a
Lx tg
x tg
x
Ly
y
y m
η χη
η
η
+= ⋅ ⋅+
+= ⋅ ⋅+
=
+= ⋅ +
+= ⋅ +
=                                                                                                                
(12) 
Vzhledem k tomu,že se jedná o obdélníkové křídlo, úhel šípu 0χ =  
 
Poloha aerodynamického středu: 
 
[ ]
0,25.
0 0,25.1,6
0,4
s a sat
s
s
x x c
x
x m
= +
= +
=                                                                                                                     (13) 
4.5.3 Návrh rozměrů křidélka 
 
Rozměry křidélka volím dle literatury [3]. Rozpětí křidélka stanovuji na 30% rozpětí křídla, 
hloubku křidélka stanovuji na 25% hloubky křídla.  
 
 
Obr. 4.16 Vlastní návrh křídla 
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4.6 Návrh vodorovných ocasních ploch 
 
 Návrh vodorovných ocasních ploch je proveden dle lit [4]. Velikost VOP závisí na 
provozním rozsahu poloh těžiště a na požadavcích podélné stability a řiditelnosti. Velikost 
VOP je stanovena prostřednictvím poměru VOPS S a prostřednictvím mohutnosti AVOP. 
 
3,08 0,2
15,4
VOPS
S
= =
                                                                                                                  (14) 
Literatura [4] uvádí tento poměr v rozmezí ( )0,15 0,25VOPS
S
= ÷ . 
 
Výpočet štíhlosti VOP: 
 
[ ]
[ ]
2
23,5
3,08
4
VOP
VOP
VOP
VOP
VOP
L
S
λ
λ
λ
= −
=
= −                                                                                                                       
(15)
 
LVOP – rozpětí VOP [m] 
Literatura [4] uvádí štíhlost v rozmezí ( )3 6VOPλ = ÷ . 
 
Výpočet zúžení VOP: 
 
[ ]
[ ]
0,88
0,88
1
kVOP
VOP
oVOP
VOP
VOP
b
b
η
η
η
= −
=
= −                                                                                                                       
(16) 
 
Výpočet mohutnosti VOP: 
 
[ ]
3,08 3,223
15,4 1,6
0,4
VOP VOP
VOP
SAT
VOP
VOP
S lA
S b
A
A
⋅= ⋅
⋅= ⋅
= −                                                                                                                 (17) 
 
lVOP – vzdálenost působiště vztlaku na vodorovných ocasních plochách od těžiště letounu [m] 
 
Literatura [4] uvádí, že hodnota AVOP se pohybuje v rozmezí ( )0,5 0,8VOPA = ÷ . Hodnota 
mohutnosti VOP stanovená výše výpočtem tomuto požadavku vyhovuje. 
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Stanovení hloubky kořenového a koncového profilu: 
 
Vzhledem k faktu, že se jedná o obdélníkové VOP, bude hodnota hloubky kořenového a 
koncového profilu totožná. 
 
 
[ ]
0
0
0
0
2
( 1)
2 3,08 1
(1 1) 3,5
0,88
VOP VOP
VOP
VOP VOP
VOP
VOP
kVOP VOP
Sb
L
b
b m
b b
η
η
⋅ ⋅= + ⋅
⋅ ⋅= + ⋅
=
=                                                                                                
(18) 
 
Výpočet střední aerodynamické tětivy VOP: 
 
( )
( )
[ ]
2
0
2
12
3 1
2 1 1 1 0,88
3 1 1 1
0,88
VOP VOP
satVOP VOP
VOP VOP
satVOP
satVOP
c b
c
c m
η η
η η
+ += ⋅ ⋅⋅ +
+ += ⋅ ⋅⋅ +
=                                                                                            (19) 
 
Výpočet střední geometrické tětivy VOP: 
 
[ ]
0
1
2
1 1 0,88
1 2
0,88
VOP
geomVOP
VOP
geomVOP
geomVOP
c b
c
c m
η
η
+= ⋅⋅
+= ⋅⋅
=                                                                                                    
(20) 
 
Výpočet ramena čtvrtinové čáry: 
 
[ ]
0,25
0,25
0,25
0,55
0,55 15,4 1,6
3,08
4,4
sat
VOP
VOP
VOP
VOP
S cL
S
L
L m
⋅ ⋅=
⋅ ⋅=
=                                                                                              
(21) 
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4.7 Návrh svislých ocasních ploch 
 
 Návrh vodorovných ocasních ploch je proveden dle lit [4]. Velikost SOP musí být 
taková, aby byla zajištěna požadovaná stranová stabilita a řiditelnost letounu. 
 
[ ]1,54 0,1
15,4
SOPS
S
= = −
                                                                                                              (22)
 
Literatura [4] uvádí tento poměr v rozmezí ( )0,08 0,17SOPS
S
= ÷ . 
 
Výpočet mohutnosti SOP: 
 
[ ]
1,54 3,223
15,4 9,62
0,0335
SOP SOP
SOP
SOP
SOP
S LA
S L
A
A
⋅= ⋅
⋅= ⋅
= −                                                                                                                  
(23) 
 
Literatura [4] uvádí,že hodnota ASOP se pohybuje v rozmezí ( )0,04 0,08SOPA = ÷  
4.8 Návrh přistávacího zařízení 
 
Podvozek je navržen především s ohledem na úsporu hmotnosti. Jde tedy o pevný, 1-
stopý podvozek s jedním hlavním podvozkovým kolem umístěným v předení části trupu – 
jedná se o příďový podvozek. Hlavní podvozkové kolo je uchyceno do vidlice. Utlumení 
nárazu při styku letounu s VPD při přistávání je realizováno prostřednictvím pneu.Po obou 
koncích křídel jsou umístěna balanční kolečka v aerodynamickém krytu.Ostruhové kolečko je 
umístěno na zádi letounu. Výhodou této koncepce podvozku je krom hmotnostní úspory i 
pohodlný nástup a výstup pilota. Zároveň je však nutné zohlednit výškovou polohu vrtule, 
neboť zde hrozí nebezpečí poškození vrtule dotykem se zemí. Vzdálenost vrtule od země je 
stanovena dle předpisu UL-2. Předpis stanovuje jako bezpečnou vzdálenost mezi vrtuli a zemí 
nejméně 170 mm při maximálním statickém stlačení podvozku a nejkritičtější poloze letounu 
vzhledem k vzdálenosti vrtule od země. Hlavní podvozkové kolo je brzděno.  
4.8.1 Hlavní podvozkové kolo + pneu 
 
 
Obr. 4.17 Hlavní podvozkové kolo 
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Rozměr ráfku - pneu 6“ – 360 x 120 mm 
Typ brzdy Vnitřní 1-kotoučová, 1-pístová brzda 26mm∅ =
Pneumatika 4,00 x 6, 6PR 
Provedení Uložení do vidlice 
Materiál Přesní Al-odlitek 
Povrchová úprava Kolo – bezbarvý lak 
Brzda – chromový elox 
Váha kompletního kola bez pneu 1645 g 
 
 
Obr. 4.18 Pneumatika hlavního podvozkové kola 
 
Pneumatika 4,00 x 6, 6PR 
Vnější průměr pneu 330 mm, šířka 120 mm
Váha 1280 g 
4.8.2 Ostruhové kolo + pneu 
 
 
Obr. 4.19 Ostruhové kolo 
 
Druh Disk ostruhový - dušový
Určená pneu 200 x 50, 4PR 
Materiál Hořčíková slitina 
Povrchová úprava Chromát + komaxit 
Ložiska pro hřídel 12 mm 
Hmotnost Váha bez pneu: 680 g 
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Obr. 4.19 Pneumatika ostruhového kola 
 
Pneumatika 200 x 50, 4PR 
Vnější průměr pneu 200 mm, šířka 50 mm
Váha 275 g 
 
 
Obr. 4.20 Muška letounu 
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4.9 Hmotnostní rozbor a centráže 
4.9.1 Hmotnostní rozbor 
 
1.Hmotnost pohonné soustavy je stanovena dle literatury [1]: 
 
( )
( )
[ ]
00,144
1,16 1 12,7 0,144 18,1
17,75
ps ps M M m
ps
ps
m K i m N
m
m kg
= ⋅ ⋅ + ⋅
= ⋅ ⋅ + ⋅
=                                                                                  
(24)
 
 
Kps - korekční faktor 1,16 [-] 
iM – počet motorů 
mM – suchá hmotnost motoru [kg] 
N0m – vzletový výkon jednoho motoru v 0m MSA [kW] 
 
Hmotnost vrtule dle: 
 
[ ]5VRTm kg=  
 
2.Hmotnost přistávacího zařízení s ostruhovým kolem:  
 
[ ]
0,048
0,048 210,6
10
pz O
pz
pz
m m
m
m kg
= ⋅
= ⋅
=                                                                                                      
(25) 
 
Z celkové hmotnosti přistávacího zařízení připadá (80-90)% na příďové kolo hlavního 
podvozku a (10-20)% na ostruhu. 
 
Hmotnost přistávacího zařízení [ ]10pzm kg=  
Hmotnost hlavního podvozku [ ]. 8hl podm kg=
Hmotnost ostruhy [ ]. 2ostm kg=  
 
3.Hmotnost řízení:  
 
[ ]
2
3
0
2
30,18 210,6
6,757
říz říz
říz
říz
m k m
m
m kg
= ⋅
= ⋅
=                                                                                                     
(26)
 
kříz – faktor, který literatura [1] stanovuje pro lehké letouny s bez dvojitého řízení  0,18řízk =  
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Hmotnost výstroje a vybavení byla rovněž stanovena na základě konzultace s vedoucím DP. 
 
Sedadlo pilota 7[kg] 
Palubní deska 7[kg] 
Pedály nožního řízení 1,5[kg] 
Hlavní orgán řízení - knipl 1[kg] 
Táhla 2 [kg] 
Celkem 18,5[kg]
 
4.Hmotnost draku letounu: 
 
Hmotnostní rozbor draku letounu byl proveden na základě 3D-modelu letounu vytvořeného 
v systému CATIA. Dílčí hmotnosti byly stanoveny na základě konzultace s vedoucím DP. 
 
Křídlo 30[kg] 
Trup 18[kg] 
Větrný štítek 3,5[kg]
VOP 1,5[kg]
Pohyblivá část SOP 2,5[kg]
 
5. Hmotnostní rozbor letounu: 
 
Hmotnost prázdného letounu: 
 
Vrtule 5[kg] 
Pohonná soustava 12,7[kg] 
Křídlo 30[kg] 
Reduktor 4,4[kg] 
Větrný štítek 3,5[kg] 
Trup 18[kg] 
VOP 1,5[kg] 
Směrové kormidlo 2[kg] 
Hlavní podvozek 8[kg] 
Balast 10[kg] 
Zadní podvozek 2[kg] 
Vybavení letounu + řízení 16,5[kg] 
Celkem 113,6[kg]
 
Vzletová hmotnost s těžkým pilotem: 
 
Hmotnost prázdného letounu 113,6[kg]
Palivo + olej 7[kg] 
Pilot 90[kg] 
Vzletová hmotnost 210,6 
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5. Výpočet letového zatížení 
 
Letové zatížení, respektive letová obálka, je stanovena dle předpisu UL-2.  
 
5.1 Výpočet návrhových rychlostí 
 
Následující návrhové rychlosti jsou rychlosti ekvivalentní (EAS), viz předpis UL-2. 
 
5.1.1 Návrhová obratová rychlost vA: 
 
11 nvv SA ⋅=                                                                                                                          (29) 
 
vS1 … odhadovaná pádová rychlost maximální návrhové hmotnosti se zataženými brzdícími 
klapkami  
 
1
max
1
1
1
2
2 210 9,81
1,225 16 1,4
12,34
S
L
S
S
m gv
S c
v
v m s
ρ
−
⋅ ⋅= ⋅ ⋅
⋅ ⋅= ⋅ ⋅
⎡ ⎤= ⋅⎣ ⎦
                                                                                                              (30) 
 
Hodnoty provozních násobků obratů: 
 
n1 +4 
n2 +4 
n3 -1,5
n4 -2 
 
1 1
1
12,34 4
24,68
A S
A
A
v v n
v
v m s−
= ⋅
= ⋅
⎡ ⎤= ⋅⎣ ⎦
 
5.1.2 Maximální návrhová rychlost vD 
 
Dle předpisu FAR-103 letoun nesmí být schopen překročit čtenou přístrojovou 
rychlost CAS 55[knot], což odpovídá CAS 102 [Km/h], při plném výkonu motoru za letu. 
Hodnota maximální návrhové rychlosti je stanovena na základě tohoto omezení. 
 
128, 29Dv m s
−⎡ ⎤= ⋅⎣ ⎦  
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5.1.3 Stanovení pádové rychlosti letu na zádech vS1´ 
 
´
1
max
´
1
´ 1
1
2
2 210 9,81
1,225 16 0,8358
16
S
L
S
S
m gv
S c
v
v m s
ρ
−
⋅ ⋅= ⋅ ⋅
⋅ ⋅= ⋅ ⋅
⎡ ⎤= ⋅⎣ ⎦                                                                                                        
(31) 
5.1.4 Stanovení obratové rychlosti letu na zádech vG  
 
'
1
1
( )
16 2
23,16
G S
G
G
v v n
v
v m s−
= ⋅ −
= ⋅
⎡ ⎤= ⋅⎣ ⎦                                                                                                                  
(32) 
5.2 Stanovení provozních násobků od poryvů 
 
Poryvové násobky jsou stanoveny dle předpisu UL - 2 
 
021
k U v a
n
m g
S
ρ⎡ ⎤⎛ ⎞ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎢ ⎥= ± ⋅⎛ ⎞⎢ ⎥⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦                                                                                                       
(33) 
 
 
ρ0 … hustota vzduchu v nulové nadmořské výšce [kg/m3] 
k … poryvový zmírňující koeficient 
U … rychlost poryvu[m/s1] dána předpisem UL-2 
v … rychlost letu [m/s1] 
a … úhel sklonu vztlakové křivky křídla [rad-1] 
m … hmotnost letounu [kg] 
g … gravitační zrychlení [m/s2] 
S … plocha křídla [m2] 
k … zmírňující součinitel 
 
0,88
5,3
k µµ
⋅= +                                                                                                                             
(34) 
 
0
2 m
S
b a
µ ρ
⋅
= ⋅ ⋅                                                                                                                            (35) 
 
µ … relativní hmotnostní poměr 
b … střední geometrická tětiva [m] 
b … rozpětí křídla [m] 
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0
2
2102
16
1,225 1,6 6,2
2,91
m
S
b a
µ ρ
µ
µ
⋅
= ⋅ ⋅
⋅
= ⋅ ⋅
=
 
 
0,88
5,3
0,88 2,91
5,3 2,91
0,31
k
k
k
µ
µ
⋅= +
⋅= +
=
 
 
Předpis UL-2 stanovuje odolnost letounu v poryvech takto: 
 
1. Při návrhové rychlosti vA musí být UL – letoun schopen snést kladný poryv ( nahoru ) 
a negativní poryv ( dolů ) do velikosti v = 15 [m/s], který působí kolmo na dráhu letu. 
2. Při návrhové rychlosti vD musí být  UL – letoun schopen snést kladný poryv ( nahoru ) 
a negativní poryv ( dolů ) do velikosti v = 7,5 [m/s], který působí kolmo na dráhu letu. 
 
021
0,312 1,225 15 24,68 4,6
21
210 9,81
16
3,52
A
A
A
k U v a
n
m g
S
n
n
ρ⎡ ⎤⎛ ⎞ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎢ ⎥= + ⋅⎛ ⎞⎢ ⎥⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦
⎡ ⎤⎛ ⎞ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎢ ⎥= + ⋅⎛ ⎞⎢ ⎥⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦
=
 
 
 
 
021
0,312 1,225 15 23,16 4,6
21
210 9,81
16
1,37
G
G
G
k U v a
n
m g
S
n
n
ρ⎡ ⎤⎛ ⎞ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎢ ⎥= − ⋅⎛ ⎞⎢ ⎥⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦
⎡ ⎤⎛ ⎞ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎢ ⎥= − ⋅⎛ ⎞⎢ ⎥⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦
= −
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021
0,312 1, 225 7,5 28, 29 4,6
21
210 9,81
16
2, 44
D
D
D
k U v a
n
m g
S
n
n
ρ
+
+
+
⎡ ⎤⎛ ⎞ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎢ ⎥= + ⋅⎛ ⎞⎢ ⎥⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦
⎡ ⎤⎛ ⎞ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎢ ⎥= + ⋅⎛ ⎞⎢ ⎥⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦
=
 
 
021
0,312 1, 225 7,5 28, 29 4,6
21
210 9,81
16
0, 44
D
D
D
k U v a
n
m g
S
n
n
ρ
−
−
−
⎡ ⎤⎛ ⎞ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎢ ⎥= − ⋅⎛ ⎞⎢ ⎥⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦
⎡ ⎤⎛ ⎞ ⋅ ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎢ ⎥= − ⋅⎛ ⎞⎢ ⎥⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎣ ⎦
= −
 
5.3 Rekapitulace výsledných hodnot letové obálky 
5.3.1 Rychlosti 
 
Návrhová obratová rychlost  vA = 88 [km/h] 
 
Maximální návrhová rychlost  vD = 101 [km/h] 
 
Obratová rychlost letu na zádech vG = 83 [km/h] 
 
Pádová rychlost  vS1 = 44 [km/h] 
Pádová rychlost letu na zádech  vS1´ = 59[km/h] 
5.3.2 Násobky 
 
Provozní násobky: Poryvové násobky:
vA 
 
n = 4 vA 
 
n = 3,52 
vG -n = -1,37 vG -n = -2 
vD n = 4 vD n = 2,44 
-n = -2  -n = -0,44 
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Graf 5.1 Letová obálka 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
-3
-2
-1
0
1
2
3
4
5
0 20 40 60 80 100 120
n 
[-]
v [km/h]
Letová obálka
EG
A D
Obratová obálkaPoryvová obálka
15 [m/s] 7,5 [m/s]
‐15 [m/s] ‐7,5 [m/s]
FSI VUT v Brně                                                                                                      Letecký ústav 
NÁVRH LETOUNU PODLE KATEGORIE FAR 103 
 
                                 
44 
6. Výpočet zatížení křídla 
 
Zatížení křídla je s ohledem na mezní režimy letu, které definuje letová obálka. Cílem 
je navrhnout hmotnostně nejúspornější nosnou konstrukci křídla, s dostatečnou pevnosti a 
tuhosti. Zatížení křídla, respektive zatížení jeho nosné konstrukce lze rozdělit na několik 
základních složek.  
 
1. Zatížení od vzdušných sil – aerodynamické zatížení 
2. Zatížení od setrvačných sil – hmotové zatížení dáno váhou (hmotou) letounu 
 
Výsledné zatížení nosné konstrukce křídla je pak dáno součtem těchto dílčích zatížení 
od vzdušných a setrvačných sil. 
6.2. Postup stanovení aerodynamického zatížení 
 
Průběh součinitele vztlaku je stanoven prostřednictvím programu GLAUERT v závislosti 
na geometrii křídla a stanoveném profilu křídla. Aerodynamické zatížení bude stanoveno pouze 
pro normální rozložení součinitele vztlaku po rozpětí křídla. Křidélkové případy jsou řešeny pouze 
z hlediska bodu odtržení.  
6.2.1 Výstup z programu GLAUERT 
 
Tvar křídla: 
 
 
Obr. 6.1 Obrys křídla 
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Rozložení vztlaku po křídle – čistá konfigurace: 
 
 
Graf 6.1 Rozložení vztlaku po křídle – čistá konfigurace 
 
Rozložení vztlaku po křídle s vychýleným křidélkem nahoru (δH = -10°): 
 
 
Graf 6.2 Rozložení vztlaku po křídle s vychýleným křidélkem nahoru 
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Rozložení vztlaku po křídle s vychýleným křidélkem dolů (δD = 15°): 
 
 
 
Graf 6.3 Rozložení vztlaku po křídle s vychýleným křidélkem dolů 
6.2.2 Výpočet aerodynamického zatížení 
 
1. Výpočet součinitele vztlaku pro normální rozložení. 
 [ ]−+⋅= 0LLkridlaLnL cccc                                                                                                                  (36) 
 
Lkridlac  … spočtený součinitel vztlaku křídla pro daný případ 
Lnc  … součinitel vztlaku v daném řezu pro normální rozložení. Pro celkový součinitel vztlaku 
křídla: 
1=Lkridlac  
0Lc  … součinitel vztlaku v daném řezu pro nulové rozložení. Pro celkový součinitel vztlaku 
křídla: 
0=Lkridlac  
 
2. Stanovení spojitého zatížení: 
 
[ ]mNcvcq L /2
1 2 ⋅⋅⋅⋅= ρ                                                                                                       (37) 
 
kde: [ ]mNq /  … hodnota dynamického tlaku pro daný případ  
[ ]mc  … místní hloubka křídla 
 
 
 
 
 
FSI VUT v Brně                                                                                                      Letecký ústav 
NÁVRH LETOUNU PODLE KATEGORIE FAR 103 
 
                                 
47 
 
 
3. Stanovení posouvající síly. Posouvající síla je stanovena integrací spojitého zatížení 
po ½ rozpětí křídla: 
[ ]∫= 2
0
L
NqdzT
                                                                                                                           
(38) 
4. Stanovení ohybového momentu. Ohybový moment je stanoven rovněž integrací po ½ 
rozpětí křídla: 
[ ]NTdzMo
L
∫= 2
0
                                                                                                                        
(39) 
5. Stanovení spojitého zatížení ve smyslu kroutícího momentu: 
[ ]Ncvcq PROFMK 222
1 ⋅⋅⋅⋅= ρ
                                                                                                (40)
 
kde: 
cM … profilový součinitel kroutícího momentu[-] 
c … hloubka profilu [m] 
 
6.  Stanovení kroutícího momentu: 
 [ ]mNdyqMk Mk .⋅∫=                                                                                                               (41) 
6.3. Postup stanovení setrvačného zatížení 
 
Zatížení od setrvačných sil je stanoveno pouze pro konfiguraci s maximální vzletovou 
hmotností [ ]210,6Om kg=  
 
1. Míra setrvačného zatížení je dána hmotností letounu, respektive hmotou konstrukce, která 
je úměrná druhé mocnině hloubky křídla ( profilu ). 
 
dzckG
l
lKŘ
⋅∫⋅=
−
2
2/
2/
                                                                                                                
(42) 
Předpokládá se, že hmotnost křídla tvoří (12÷16)% celkové hmotnosti kluzáku. 
 
LKŘ GG ⋅÷= )16,012,0(                                                                                                           (43) 
 
 
2. Stanovení spojitého zatížení od hmotnosti konstrukce křídla pro násobek n=1. 
 
[ ]mNc
S
G
q KŘG /1 ⋅=
                                                                                                               
(44) 
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3. Stanovení liniového zatížení pro symetrické případy. 
 
nqq GG ⋅= 1                                                                                                                             (45) 
 
4. Stanovení posouvající síly. Posouvající síla je stanovena integrací spojitého zatížení po ½ 
rozpětí křídla viz. stanovení posouvající síly aerodynamického zatížení. 
 
dyqT GG ⋅∫=                                                                                                                           (46) 
 
5. Stanovení ohybového momentu. Ohybový moment je stanoven integrací spojitého zatížení 
po ½ rozpětí křídla viz. stanovení ohybového momentu aerodynamického zatížení. 
 
dyTMo GG ⋅∫=                                                                                                                        (47 
6.4. Stanovení výsledného zatížení 
 
 Výsledné zatížení je dáno vektorovým součtem aerodynamického zatížení a 
setrvačného zatížení. V tomto konkrétním případě působí aerodynamická složka a setrvačná 
složka posouvající síly proti sobě. Výsledné zatížení je tedy rovno jejich rozdílu. Tento stav 
odpovídá normálnímu režimu letu. V případě že by aerodynamická složka působila dolů a 
setrvačná složka nahoru, jednalo by se o režim letu na zádech. 
 
 
 
Obr. 6.2 Schéma zatížení křídla 
 
 
 
 
 
TAER. [N] 
TSET. [N] 
Mk 
FSI VUT v Brně                                                                                                      Letecký ústav 
NÁVRH LETOUNU PODLE KATEGORIE FAR 103 
 
                                 
49 
1. Výsledné zatížení od posouvající síly. 
 [ ]NTTT SETAERVÝS −=.                                                                                                              (48) 
 
2. Výsledné zatížení od ohybového momentu. 
 [ ]mNMoMoMo SETAERVÝS .... −=                                                                                               (49) 
 
3. Výsledné zatížení kroutícího momentu k elastické ose. 
  
. .(0, 25 ) (0,4 )EO AER SETMk Mk T c a T c a= + ⋅ ⋅ − + ⋅ ⋅ −                                                               (50) 
 
c… hloubka profilu 
a … poloha ohybově-elastické osy 
 
U jednonosníkových, jednodutinových konstrukcí lze předpokládat, že poloha ohybově-elastické 
osy je totožná s polohou hlavního nosníku. 
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6.5. Průběhy výsledného zatížení od posouvající síly T[N], ohybového 
momentu Mo[N.m] a kroutícího momentu MkEO [N.m] 
 
 
Graf 6.4 Průběh výsledného zatížení od posouvající síly 
 
Hodnoty výsledného zatížení od posouvající síly 
 
z [m]
A D E G 
T [N] T [N] T [N] T [N] 
5 0 0 0 0 
4,983 -0,475126746 2,691836 -0,866060118 2,152240059 
4,932 7,592460127 20,26031 3,76056889 14,97124629 
4,847 35,49250998 63,99517 22,47217287 46,02352705 
4,729 91,90508891 142,3902 61,90456071 100,9812198 
4,579 182,9997376 261,4286 126,7828566 183,8338815 
4,397 313,5039022 425,8379 220,7049764 297,7498961 
4,186 484,2528457 635,8945 344,3956351 442,8530643 
3,946 696,9104039 893,2621 499,1211274 620,258506 
3,679 950,4912311 1196,583 684,1908847 829,0151648 
3,386 1244,115152 1544,79 898,9647054 1068,387804 
3,071 1573,276386 1932,633 1140,132073 1334,775267 
2,735 1936,116726 2358,068 1406,308436 1626,78683 
2,38 2329,515665 2817,6 1695,178218 1942,04043 
2,008 2750,145205 3307,531 2004,267929 2278,014938 
1,623 3192,285527 3821,393 2329,343085 2630,295538 
1,227 3652,409271 4355,289 2667,778464 2996,227487 
0,823 4125,783861 4903,925 3016,06127 3372,202963 
0,413 4608,794451 5463,315 3371,499699 3755,50859 
0 5096,616169 6028,076 3730,510711 4142,474687 
0
1000
2000
3000
4000
5000
6000
7000
0 1 2 3 4 5
T 
[N
]
polorozpětí L/2 [m]
Průběh výsledného zatížení od posouvající síly
Bod obálky E
Bod obálky A
Bod obálky D
Bod obálky G
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Graf 6.5 Průběh výsledného zatížení od ohybového momentu 
 
Hodnoty výsledného zatížení od ohybového momentu 
 
z [m] 
A D E G 
Mo [N.m] Mo [N.m] Mo [N.m] Mo [N.m]
5 0 0 0 0
4,983 -0,00404 0,022881 -0,00736 0,018294
4,932 0,177453 0,60816 0,066448 0,454943
4,847 2,008565 4,189018 1,18134 3,047221
4,729 9,525023 16,36575 6,159567 11,7205
4,579 30,14288 46,65217 20,31112 33,08163
4,397 75,32472 109,1934 51,93252 76,90576
4,186 159,4881 221,2062 111,5506 155,0394
3,946 301,2276 404,705 212,7726 282,6128
3,679 521,1558 683,6993 370,7448 476,0908
3,386 842,6656 1085,31 602,6771 754,0603
3,071 1286,405 1633,005 923,8348 1132,559
2,735 1875,983 2353,842 1351,637 1630,101
2,38 2633,133 3272,524 1902,151 2263,568
2,008 3577,949 4411,798 2590,248 3048,498
1,623 4721,867 5784,116 3424,468 3993,348
1,227 6077,117 7403,099 4413,898 5107,399
0,823 7648,312 9273,46 5562,034 6393,822
0,413 9438,901 11398,74 6871,484 7855,003
0 11443,07 13771,72 8338,049 9485,937
 
 
 
‐2000
0
2000
4000
6000
8000
10000
12000
14000
16000
0 1 2 3 4 5 6
M
o 
[N
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]
Polorozpětí L/2 [m]
Průběh výsledného zatížení od ohybového 
momentu
Bod obálky E
Bod obálky A
Bod obálky D
Bod obálky G
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Graf 6.5 Průběh zatížení od kroutícího momentu k elastické ose 
 
Hodnoty výsledného zatížení od kroutícího momentu k ohybově-elastické ose 
z [m] 
A D E G 
MK E.O. [N.m] MK E.O. [N.m] MK E.O. [N.m] MK E.O. [N.m] 
5 0 0 0 0 
4,983 -2,59245 -3,2929 -3,54626 -2,40459 
4,932 -11,5258 -14,6905 -15,7039 -10,6363 
4,847 -28,1747 -35,9991 -38,2793 -25,9059 
4,729 -53,4404 -68,4094 -72,4482 -48,9995 
4,579 -87,9181 -112,71 -118,985 -80,4345 
4,397 -132,184 -169,658 -178,645 -120,718 
4,186 -185,871 -238,792 -250,924 -169,505 
3,946 -249,183 -320,379 -336,087 -226,976 
3,679 -321,687 -413,864 -433,551 -292,735 
3,386 -403,12 -518,908 -542,962 -366,543 
3,071 -492,311 -633,998 -662,746 -447,34 
2,735 -588,877 -758,638 -792,394 -534,781 
2,38 -692,127 -891,933 -930,979 -628,245 
2,008 -801,342 -1032,95 -1077,54 -727,083 
1,623 -915,204 -1179,99 -1230,32 -830,106 
1,227 -1032,97 -1332,09 -1388,32 -936,647 
0,823 -1153,6 -1487,89 -1550,14 -1045,76 
0,413 -1276,33 -1646,42 -1714,78 -1156,78 
0 -1400,12 -1806,32 -1880,83 -1268,75 
 
 
 
‐2000
‐1800
‐1600
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‐1200
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6.6 Definice rozhodujícího případu zatížení 
 
Vzájemným srovnáním jednotlivých případů výsledného zatížení, stanoveného 
výpočtem, je vybrán rozhodující případ výsledného zatížení mající vliv na navrhovanou 
konstrukci křídla. Hodnoty výsledného zatížení jsou uvedeny v tabulkách na předchozích 
stránkách.  
 
Rozhodující případ zatížení 
 
Pro posouvající sílu a ohybový byl vybrán režim letu odpovídající bodu letové obálky 
D. Tento bod obratové obálky je určen návrhovou obratovou rychlostí vD = 102[km/h] a 
násobku  n = 4 [-] . Pro kroutící moment k elastické ose byl vybrán režim letu odpovídající 
bodu letové obálky E. Tento bod obratové obálky je určen návrhovou obratovou rychlostí vD 
= 102[km/h] a násobku  n = -2 [-] . 
 
z [m] 
D E 
T [N] Mo [N.m] MK E.O. [N.m]
5 0 0 0
4,983 2,691836 0,022881 -3,54626
4,932 20,26031 0,60816 -15,7039
4,847 63,99517 4,189018 -38,2793
4,729 142,3902 16,36575 -72,4482
4,579 261,4286 46,65217 -118,985
4,397 425,8379 109,1934 -178,645
4,186 635,8945 221,2062 -250,924
3,946 893,2621 404,705 -336,087
3,679 1196,583 683,6993 -433,551
3,386 1544,79 1085,31 -542,962
3,071 1932,633 1633,005 -662,746
2,735 2358,068 2353,842 -792,394
2,38 2817,6 3272,524 -930,979
2,008 3307,531 4411,798 -1077,54
1,623 3821,393 5784,116 -1230,32
1,227 4355,289 7403,099 -1388,32
0,823 4903,925 9273,46 -1550,14
0,413 5463,315 11398,74 -1714,78
0 6028,076 13771,72 -1880,83
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7. Návrh konstrukce křídla 
7.1 Charakteristika konstrukce křídla 
 
 Křídlo bude řešeno jako jednonosníková, jednodutinová konstrukce sestávající se 
z jednoho hlavního nosníku a vedlejšího (pomocného) nosníku. K nosníkům jsou nanýtovaná 
hliníková lisovaná žebra. Potah přední části křídla (torzní skříň) je realizován plechem. Zadní 
část křídla je potažena nenosným potahem. Hlavní nosník přenáší ohyb, pomocný nosník 
přenáší posouvající sílu. Přenos krutu je realizován prostřednictvím potahu nosné dutiny. 
Křídlo je uvažováno jako celistvé-průběžné, neboť takové řešení je hmotnostně nejúspornější. 
Pro zvýšení stranové stability má křídlo kladné vzepětí. Byl zvolen obdélníkový tvar křídla. 
Obdélníkové křídlo je výrobně nejjednodušší. Má také výhodné aerodynamické vlastnosti při 
přetažení. Letoun nemá snahu přejít do vývrtky. Nejvyšší místní součinitel vztlaku je 
v případě obdélníkového křídla uprostřed. V tomto místě dochází k odtržení proudnic 
v případě přetažení nejdříve, zatímco okraje stále nesou. Plocha obdélníkového křídla je méně 
využita, neboť střední součinitel vztlaku je cca o 13% nižší než součinitel uprostřed křídla. 
Z tohoto důvodu musí mít křídlo větší plochu. K trupu je průchozí křído uchyceno závěsy, 
které se nachází na hlavním a pomocném nosníku. 
 
Hodnoty odečteny z modelu křídla vytvořeného v systému CATIA: 
 
z[m] c [mm] h [mm] hEF [mm] U1 [mm2] U2 [mm2] s1 [mm] s2 [mm] 
5,00 1600 216 194,4 101000 112000 1195 2112 
4,98 
4,93 
4,85 
4,73 
4,58 
4,40 
4,19 
3,95 
3,68 
3,39 
3,07 
2,74 
2,38 
2,01 
1,62 
1,23 
0,82 
0,41 
0,00 
 
Hodnoty c [mm], h [mm], hEF [mm], U1 [mm2], U2 [mm2], s1 [mm], s2 [mm] se po rozpětí 
křídla nemění, neboť křídlo není geometricky ani aerodynamicky krouceno. 
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Obr. 7.1 Rozměry schematického řezu křídla  
7.2 Výpočet nosníku 
 
Dle leteckého předpisu UL-2 jsou pevnostní požadavky stanoveny formou provozního 
zatížení, což je nejvyšší očekávané zatížení. Provozní zatížení je pak znásobeno součinitelem 
bezpečnosti ( viz. předpis UL-2 ) a tímto se získá početní zatížení, dle kterého je nosník 
dimenzován. 
Konstrukce nosníku je složena z horní a spodní pásnice, které jsou přichyceny ke 
stojině. Vrchní a spodní pásnice přenáší ohybový moment, stojina se podílí na přenosu 
posouvající síly a kroutícího momentu. 
 
 
Obr. 7.2 Schéma hlavního nosníku křídla 
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7.2.1 Předběžný návrh materiálu a rozměrů konstrukce nosníku: 
 
Horní a dolní 
pásnice 
Materiál Z 424203.61 
Rm 460 [MPa] 
RP0,2 325 [MPa] 
E 72 000 [MPa] 
G 27 000 [MPa] 
µ 0,33 
Rozměr profilu 40 x 40 x 2 
Charakteristika 
profilu 
s 
[mm] 
e 
[mm] 
F 
[mm2] 
J 
[mm4] 
G 
[kg/m] 
2 10,67 156,4 24 620 0,446 
 
Stojina Materiál Z 424253.61 
Rm 407 [MPa] 
RP0,2 270 [MPa] 
E 72 000 [MPa] 
G 27 000 [MPa] 
µ 0,33 
t 1,5 [mm] 
7.2.2 Stanovení početního zatížení 
 
[ ]
[ ]
.
.
POC PROVOZNI
POC PROVOZNI
T T f N
Mo Mo f N
= ⋅
= ⋅                                                                                        
(51)
 
 
f … součinitel bezpečnosti, dle UL-2: 1,5f =
    
z[m] TPOČ [N] MoPOČ [N.mm]
5,00 0,00 0,00 
4,98 4,04 34,32 
4,93 30,39 912,24 
4,85 95,99 6283,53 
4,73 213,59 24548,63 
4,58 392,14 69978,25 
4,40 638,76 163790,13 
4,19 953,84 331809,28 
3,95 1339,89 607057,45 
3,68 1794,87 1025548,89 
3,39 2317,19 1627965,64 
3,07 2898,95 2449506,99 
2,74 3537,10 3530763,73 
2,38 4226,40 4908785,42 
2,01 4961,30 6617696,98 
1,62 5732,09 8676173,74 
1,23 6532,93 11104648,25 
0,82 7355,89 13910190,02 
0,41 8194,97 17098116,48 
0,00 9042,11 20657574,86 
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7.2.3 Výpočet rozměrů pásnic 
 
1. Výpočet sil do pásnic: 
 
[ ]
[ ]
2
2
POČ POČ
PH
ef
POČ POČ
PD
ef
T Mo
N N
h
T Mo
N N
h
= −
= +
                                                                                                       
(52)
 
Hef … efektivní výška stojiny [m] 
 
[ ]0,9efh h m= ⋅  
 
2. Výpočet průřezu pásnic: 
 
Horní pásnice je tlačena, ztráta stability nastává při nižší hodnotě napětí. Tudíž má horní 
pásnice větší průřez. Spodní pásnice je namáhána na tlak. 
 
2
2
PH
PH dDOV
PH
PH
PH
dDOV
PD
PD
PH
PD
PD
N
A
NA mm
N Rm
A
NA mm
Rm
σ σ
σ
σ
= ≤
⎡ ⎤≥ ⎣ ⎦
= ≤
⎡ ⎤≥ ⎣ ⎦                                                                                                                
(53) 
 
σdDOV … tvarová pevnost, stanovena dle lit. [6], tab. 2.6 pro poloviční vetknutí, b/s = 20, 
křivka - dural  
 
[ ]240dDOV MPaσ =  
 
3. Kontrola pásnic proti zvlnění – stabilitní hledisko: 
 
,
2
1KRIT
PH D
KRIT
sk E
b
ση σ
σ
= >
⎛ ⎞= ⋅ ⋅⎜ ⎟⎝ ⎠                                                                                                                   
(55) 
 
„k“ stanovené dle lit. [6], tab. 2.6 pro poloviční vetknutí: 0,8k =   
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[ ]
2
240,8 72000
40
576
KRIT
KRIT
KRIT
sk E
b
MPa
σ
σ
σ
⎛ ⎞= ⋅ ⋅⎜ ⎟⎝ ⎠
⎛ ⎞= ⋅ ⋅⎜ ⎟⎝ ⎠
=                                                                                                       (56)
 
4. Pevnostní kontrola pásnic: 
 
, 1PH D
Rm
ση = <
                                                                                                                          (57) 
 
z[m] N [N] NPH [N] NPD [N] APH [mm2] APD [mm2] σHORNÍ [MPa]  σDOLNÍ [MPa]
5,00 0 0 0 0 0 0 0 
4,98 4,04 1,84 2,20 0,01 0,00 23,00 36,99 
4,93 30,39 10,50 19,89 0,04 0,04 107,23 108,54 
4,85 95,99 15,67 80,32 0,07 0,17 494,93 185,12 
4,73 213,59 -19,49 233,07 0,08 0,51 -1555,29 249,23 
4,58 392,14 -163,90 556,04 0,68 1,21 -527,11 297,79 
4,40 638,76 -523,16 1161,92 2,18 2,53 -386,51 333,56 
4,19 953,84 -1229,92 2183,76 5,12 4,75 -333,06 359,54 
3,95 1339,89 -2452,78 3792,67 10,22 8,24 -305,55 378,74 
3,68 1794,87 -4378,02 6172,89 18,24 13,42 -289,20 393,12 
3,39 2317,19 -7215,72 9532,90 30,07 20,72 -278,54 404,09 
3,07 2898,95 -11150,87 14049,82 46,46 30,54 -271,20 412,54 
2,74 3537,10 -16393,81 19930,92 68,31 43,33 -265,89 419,18 
2,38 4226,40 -23137,75 27364,15 96,41 59,49 -261,92 424,48 
2,01 4961,30 -31561,00 36522,30 131,50 79,40 -258,86 428,76 
1,62 5732,09 -41764,48 47496,57 174,02 103,25 -256,47 432,24 
1,23 6532,93 -53856,21 60389,14 224,40 131,28 -254,56 435,12 
0,82 7355,89 -67876,53 75232,42 282,82 163,55 -253,00 437,51 
0,41 8194,97 -83855,79 92050,76 349,40 200,11 -251,73 439,52 
0,00 9042,11 -101742,19 110784,30 423,93 240,84 -250,66 441,23 
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z[m] 
  
Stabilitní hledisko 
 
Pevnostní hledisko 
 
ηHORNÍ PÁSNICE [-] ηDOLNÍ PÁSNICE [‐] ηHORNÍ PÁSNICE [-] ηDOLNÍ PÁSNICE [‐] 
5,00 0,00 0,00 0 0 
4,98 25,04 20,34 0,05 0,08 
4,93 5,37 6,93 0,23 0,24 
4,85 1,16 4,06 1,08 0,40 
4,73 0,37 3,02 3,38 0,54 
4,58 1,09 2,53 1,15 0,65 
4,40 1,49 2,26 0,84 0,73 
4,19 1,73 2,09 0,72 0,78 
3,95 1,89 1,99 0,66 0,82 
3,68 1,99 1,91 0,63 0,85 
3,39 2,07 1,86 0,61 0,88 
3,07 2,12 1,82 0,59 0,90 
2,74 2,17 1,79 0,58 0,91 
2,38 2,20 1,77 0,57 0,92 
2,01 2,23 1,75 0,56 0,93 
1,62 2,25 1,74 0,56 0,94 
1,23 2,26 1,73 0,55 0,95 
0,82 2,28 1,72 0,55 0,95 
0,41 2,29 1,71 0,55 0,96 
0,00 2,30 1,71 0,54 0,96 
 
5. Optimalizace průřezových ploch pásnic a přepočet součinitelů bezpečnosti dle 
stabilitního a pevnostního hlediska 
 
z[m] 
  
APH [mm2] 
  
APD [mm2]
  
Stabilitní hledisko
  
Pevnostní hledisko 
  
ηHP [-] ηDP [‐]  ηHP [-] ηDP [‐] 
5,00 20 20 0,00 0,00 0 0 
4,98 20 20 0,00 0,00 65251,43 85225,62 
4,93 20 20 0,00 0,00 2454,93 3206,41 
4,85 20 20 0,00 0,00 356,41 465,51 
4,73 20 20 0,01 0,01 91,23 119,15 
4,58 20 20 0,04 0,04 32,00 41,80 
4,40 20 20 0,09 0,09 13,67 17,86 
4,19 20 20 0,19 0,19 6,75 8,82 
3,95 20 20 0,34 0,34 3,69 4,82 
3,68 20 20 0,57 0,57 2,18 2,85 
3,39 20 20 0,91 0,91 1,38 1,80 
3,07 30 30 0,91 0,91 1,37 1,79 
2,74 40 40 0,99 0,99 1,27 1,66 
2,38 60 60 0,91 0,91 1,37 1,79 
2,01 80 80 0,93 0,93 1,35 1,77 
1,62 120 100 0,81 0,97 1,55 1,69 
1,23 160 130 0,78 0,96 1,61 1,71 
0,82 200 160 0,78 0,97 1,61 1,68 
0,41 240 240 0,80 0,80 1,57 2,05 
0,00 240 240 0,96 0,96 1,30 1,70 
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  Na základě optimalizovaných průřezových ploch pásnic jsou dle lit.[6] voleny 
nejbližší vyšší hodnoty průřezových ploch viz. výkresová dokumentace – HLAVNÍ NOSNÍK 
7.2.4 Kontrola stojiny na zvlnění 
 
[ ]
.
2
.
2
1,58,3 72000
194,4
35,15
POČ
STOJ
EF STOJ
STOJ
KRIT
KRIT
KRIT
T
h t
tk E
b
MPa
τ
τ
τ
τ
τ
= ⋅
⎛ ⎞= ⋅ ⋅⎜ ⎟⎝ ⎠
⎛ ⎞= ⋅ ⋅⎜ ⎟⎝ ⎠
=                                                                                                   
(58)
 
 
„kτ“ stanovené dle lit. [6], tab. 3.2 pro 194,4750
b
a = : 8,3k =  
1KRIT
STOJ
τη τ= >                                                                                                                            
(60)
 
 
z[m] τS [MPa] τKRIT [MPa] tSTOJ [mm] η [‐] 
5,00 0,00 35,15 1,50 0,00 
4,98 0,01 2538,54
4,93 0,10 337,28 
4,85 0,33 106,78 
4,73 0,73 47,99 
4,58 1,34 26,14 
4,40 2,19 16,05 
4,19 3,27 10,75 
3,95 4,59 7,65 
3,68 6,16 5,71 
3,39 7,95 4,42 
3,07 9,94 3,54 
2,74 12,13 2,90 
2,38 14,49 2,43 
2,01 17,01 2,07 
1,62 19,66 1,79 
1,23 22,40 1,57 
0,82 25,23 1,39 
0,41 28,10 1,25 
0,00 31,01 1,13 
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7.2.5 Kontrola zatížení nýtových spojů 
 
POČ
N N
ef
T
F r
h
= ⋅
                                                                                                                          
(61)
 
rN … nýtová rozteč, voleno rN = 30 [mm] 
 
1N
D
F
F
η = <
                                                                                                                              
(62) 
 
FD … únosnost duralových nýtů, dle lit. [6], tab. 4.1  
 
 FD [N] Tloušťka plechu [mm] Průměr nýtu [mm] 
Jednostřižný nýtový spoj 1402 0,8 – 1,5 2,6
Dvojtřižný nýtový spoj 1461 0,6 3
 
Pro jednostřižný nýtový spoj se uvažuje tloušťka slabšího ze spojovacích plechů. V případě 
použití dvojstřižného nýtového spoje se uvažuje tloušťka středního plechu, pokuď je menší, 
než součet tlouštěk obou vnějších plechů. 
 
z[m] hEF[mm] TPOČ [N] FN [N] 
5,00 194,4 0,00 0 
4,98 194,4 4,04 0,623110082
4,93 194,4 30,39 4,689886418
4,85 194,4 95,99 14,81369692
4,73 194,4 213,59 32,96069301
4,58 194,4 392,14 60,51588599
4,40 194,4 638,76 98,57359211
4,19 194,4 953,84 147,1977899
3,95 194,4 1339,89 206,7736265
3,68 194,4 1794,87 276,9867664
3,39 194,4 2317,19 357,5903422
3,07 194,4 2898,95 447,3688568
2,74 194,4 3537,10 545,8490462
2,38 194,4 4226,40 652,2223248
2,01 194,4 4961,30 765,6320764
1,62 194,4 5732,09 884,5817763
1,23 194,4 6532,93 1008,16866 
0,82 194,4 7355,89 1135,167854
0,41 194,4 8194,97 1264,656342
0,00 194,4 9042,11 1395,387886
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8. Závěr 
 
Cílem této diplomové práce bylo navrhnout jednomístný letoun splňující požadavky 
předpisu FAR 103. Letouny této kategorie jsou označovány jako extrémně lehké UL – 
letouny, zároveň se vyznačují svou jednoduchostí z hlediska stavby a konstrukce. Při návrhu 
tohoto letounu byl kladen důraz především na hmotnostní hledisko a konstrukční 
jednoduchost. Svou roli rovněž sehrála i snaha po určité originalitě a neotřelé koncepci. 
Výrazným limitujícím faktorem, krom váhy prázdného letounu, je i velmi nízká hodnota 
pádové rychlosti, kterou stanovuje předpis FAR 103. Navzdory těmto omezením však lze 
konstatovat, že projekt tohoto letounu je realizovatelný. 
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10. Seznam použitých zkratek a symbolů 
 
ASOP  [-]  mohutnost SOP 
Ap,   [mm2]  průřez pásnice  
b0  [m]  hloubka kořenového profilu 
bk  [m]  hloubka koncového profilu 
Btr  [m]  šířka trupu v místě křídla  
cgeom  [m]  střední geometrická tětiva 
cLα  [rad-1]  sklon vztlakové čáry letounu 
csat  [m]  střední aerodynamická tětiva  
cLmax  [-]  maximální součinitel vztlaku křídla  
cLαkř  [rad-1]  sklon vztlakové čáry křídla  
Dvrt  [m]  průměr vrtule  
g  [m.s-2]  gravitační zrychlení  
htrmax  [m]  maximální výška trupu  
h  [m]  výška ukončení vzdušné části vzletu  
hef     [mm]  efektivní výšky předního a zadního nosníku  
iM   [1]   počet motorů  
kVOP  [-]  součinitel snížení kritického tlaku v místě VOP 
Kg  [-]  zmírňující poryvový součinitel  
L  [m]  rozpětí křídla 
Ltr  [m]  délka trupu  
LVOP  [m]  rameno VOP  
LVOP0,25 [m]  rameno čtvrtinové čáry VOP  
Lvrt  [m]  vzdálenost vrtule od aerodynamického středu křídla  
ltr  [m]  délka trupu před těžištěm  
lF  [m]  délka trupu před aerodynamickým středem křídla  
MK  [N.mm] kroutící moment 
Mo  [N.mm] ohybový moment 
mn  [kg]  vzletová hmotnost letounu v normální kategorii  
mM   [kg]   suchá hmotnost motoru  
S  [m2]  plocha křídla  
Sp, Sz  [mm2]  plochy průřezů přední a zadní pásnice  
T  [N]  posouvající síla  
VVOP  [-]  mohutnost VOP (s vlivem trupu na VOP) 
xEO  [m]  poloha ohybově elastické osy 
xs  [m]  poloha aerodynamického středu 
xT  [m]  poloha těžiště v ose x 
ya  [m]  poloha střední aerodynamické tětivy 
yT  [m]  poloha těžiště v ose y 
η   [-]  zúžení  křídla 
λ   [-]  štíhlost křídla 
χ0  [°]  úhel šípu náběžné hrany 
χ   [°]  úhel šípu čtvrtinové čáry 
ρ  [kg.m-2] hustota vzduchu v nulové výšce  
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1. Statistika UL-letounů 
 
1.1 Platící zatížení 
 
 
Graf 1.1 Platící zatížení 
 
1 SD-1 Minisport 
2 Interplane SKYBOY
3 Gryf ULM - 1 
4 ZJ-Viera 
5 Mini-Max 1100R 
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7 Gull-2000 
8 Soaring Gull 2000 
9 Vlastní návrh 
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1.2 Štíhlost křídla 
 
 
Graf 1.2 Štíhlost křídla 
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1.3 Výkony 
 
 
Graf 1.3 Výkony 
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2. Poloha těžišť 
 
 
Obr. 2.1 Těžištní výkres 
 
  
  [kg] Xi [m] Yi [m]
1 Vrtule 5 0,44 1,5
2 Pohonná soustava 12,7 0,6775 1,386
3 Křídlo 30 2,817 1,117
4 Reduktor 4,4 0,56 1,386
5 Větrný štítek 3,5 1,5 1,936
6 Trup 20 3,718 1,585
7 Balast 10 2,47 1,3
8 VOP 1,5 5,735 1,748
9 Hlavní podvozek 8 2,095 0,75
10 Zadní podvozek 2 5,5 1,184
11 Vybavení letounu + řízení 16,5 2,47 1,3
12 Pilot 90 2,47 1,402
13 Palivo 7 1,155 1,607
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
5 
 
3.Ergonometrie pilotního prostoru 
 
 
Obr. 3.1 Ergonometrie pilotního prostoru 
 
